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            Abstract
          
        

        
          본 연구에서는 기계식 추진 시스템인 CODOG 구조의 통합 제어를 위하여 구성 모듈인 가스터빈 엔진의 성능 모델링 및 시뮬레이션을 수행하였다. 엔진 모델은 상위 제어기 및 타 구성 모듈과의 통합이 용이하도록 MATLAB/Simulink를 이용하였으며, 시스템의 구성 및 목적에 맞는 입/출력 설정이 가능하도록 구성하였다. 일반적으로 엔진 제작사는 엔진 및 구성요소의 성능 데이터를 제공하지 않는다. 따라서 가스터빈 엔진에 대한 모델링 기법으로 구성요소의 맵을 스케일링하여 성능 데이터를 확보하는 CMF 기법을 적용하였다. 생성한 모델 및 시뮬레이션 프로그램을 이용하여 정상상태 및 동적 해석 시험을 수행하였으며, 최종 출력 결과에 대해 최대 오차 5% 이내의 신뢰성을 확보하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In this study, performance modeling and simulation of a gas turbine engine, a constituent module, was performed for the integrated control of the CODOG structure, mechanical propulsion systems. The engine model used MATLAB/Simulink to facilitate integration with the host controller and other components, and was configured to enable input/output settings suitable for the system configuration and purpose. In general, engine manufacturers do not provide performance data for the engine and components. Therefore, as a modeling method for a gas turbine, a CMF method that obtains performance data by scaling the map of components was applied. Using the generated model and simulation program, steady-state and dynamic simulation analysis tests were performed, and reliability within 5% of the maximum error was secured for the final output of power.
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      1. 서 론
      통합 추진 체계는 가스터빈과 디젤 엔진, 스팀 터빈, 전기 발전기 등을 병합한 추진 시스템을 말한다. 총 시스템 무게를 고려하여 지상 발전 및 선박에 주로 적용되고 있으며, 크게 기계식 추진 시스템과 전기식(하이브리드 및 통합전기) 추진 시스템으로 나눈다.

      통합 추진 체계의 적용 및 발전은 1970년대부터 시작되었다. 전 세계적으로 해군에서 전투함에 가장 먼저 통합 추진 체계를 적용해온 영국 해군은 1980년대까지 기계식 추진체계를 적용한 함정을 건조해 왔으며, 대표적으로 호위함인 Type 21, 22 그리고 구축함 Type 42가 있다. 이후에는 가스터빈, 디젤 엔진과 직류형 추진 모터를 적용하는 등의 하이브리드 방식을 채택하고 있다[1,2]. 한국 해군에서도 이러한 세계적 흐름에 맞추어 한국형 차세대 전투함에 전기식 추진 시스템을 도입하기 위한 연구를 활발히 수행하고 있으며, 시스템 적용을 위해 운행 중인 함정에 적용된 기계식 추진 시스템에 대한 깊은 이해와 통합 제어기 연구 등이 선행되어야 한다.

      기계식 추진시스템에서 가장 널리 쓰이는 구조로는 Fig. 1과 같이 CODAG(COmbined Diesel engine And Gas turbine)와 CODOG(COmbined Diesel engine Or Gas turbine)가 있다. CODAG는 미국의 LCS freedom, 영국의 Queen Elizabeth-class aircraft carrier, 한국의 PKX(Patrol Killer eXperimental; 한국형 고속 유도탄함) 등에 적용되어 있으며, 저속 운항 시에는 디젤 엔진만을 사용하고 고속 운항 시에는 디젤 엔진과 가스터빈을 동시 운용한다. 높은 기관효율을 가지는 디젤 엔진의 운항 비율을 높일 수 있지만, 동시 운용을 위한 멀티 스피드 기어를 설계하고 제어하는 것이 복잡하다[3]. CODOG는 한국 호위함인 FFX Batch-1과 FFG Batch-2 등에 적용되어 있으며, 저속 운항 시에는 디젤 엔진만을 사용하고 고속 운항 시에는 가스터빈만을 사용한다. 임무에 따라 한 쪽의 엔진이 구조 중량으로 남으나, 간단한 병합구조로 기관 제어가 용이하다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Configurations of mechanical propulsion system.
        
        

        

      

      일반적으로 통합 추진 시스템은 단일 추진에 비하여 전체 시스템의 운용 및 통합 관리 측면에서 어려움이 있다[4]. 추후 전기식 추진 시스템 및 통합 제어기의 도입을 위한 단계적 연구로써 적용 중인 기계식 추진 시스템의 구성 모듈에 대한 모델링 및 시뮬레이션 연구가 필요하다.

      따라서 본 연구에서는 기계식 통합 추진 시스템을 적용한 한국 호위함 FFX Batch-1의 시스템 구성 모듈 중 하나인 LM2500 가스터빈 엔진에 대한 모델링 및 시뮬레이션을 수행하였다. 엔진의 모델은 상위 제어기 및 타 구성 모듈과의 통합이 용이하도록 MATLAB/Simulink를 이용하였으며, 시스템의 구성 및 목적에 맞는 입/출력 설정이 가능하도록 구성하였다. 대표적인 가스터빈 엔진 모델링 기법으로 압축기와 터빈의 맵을 이용하는 CMF(Constant Mass Flow) 기법과 구성요소 사이의 제어 체적을 이용하는 ICV(Inter Component Volume) 기법이 있다[5-9]. 본 논문에서는 CMF 기법으로 모델링하여 제작사로부터 엔진 및 구성요소의 성능 데이터를 획득하지 못하더라도 신뢰성 있는 모델링이 가능하도록 하였다. 개발한 엔진 모델을 이용하여 정상상태 및 동적 모사에 대하여 시뮬레이션을 수행하고, 국내외에서 가스터빈 성능 모델링 및 해석에 많이 활용되고 있는 상용 프로그램인 GasTurb[10]의 해석 결과와 비교하여 신뢰성을 검증하였다.

    

    

  
    
      2. 본 론
      
        2.1 엔진 성능 맵 생성
        
          2.1.1 MT30 엔진 데이터
          General Electric사의 LM2500 엔진은 25 MW급 선박용 가스터빈 엔진이다. Fig. 2와 같이 가스발생기와 동력 터빈부로 나눌 수 있다. 가스발생기는 6단의 압축기, 2단의 고압터빈, 애뉼러 타입의 연소기로 구성되어 있으며, 동력 터빈은 5단으로 구성되어 있다. 엔진 운용 조건은 ISA 표준 대기조건으로 대기 온도 288.15 K, 대기 압력 101.325 kPa, 상대습도 60%를 적용하였다.

          
            
            

            Fig. 2 
				
            

            
              LM2500 gas turbine engine[11].
            
            

            

          

        

        
          2.1.2 설계점 해석
          구성요소 성능 맵 생성에 앞서 설계점 해석을 수행하였다. 본 연구에서 선정 및 적용되는 설계점 성능은 엔진의 모델링을 위한 기준점으로 사용된다[13]. Table 1은 LM2500 엔진의 정격 성능 및 참고문헌을 통해 작성된 설계점 성능이다. Table 2는 설계점에서의 입력 변수인 구성요소의 효율이다. 수집 자료를 통해 알고 있는 값인 Power와 SFC를 목적함수로 설정하고, 주요 성능변수로 압축기, 터빈, 동력 터빈의 효율을 설정하였다. 엔진 제작사 성능에 부합하도록 구성요소 효율을 변수로 반복 해석 및 계산을 수행하여 설계점 성능 변수를 선정하였다. 이 때, 설계점에서의 2차 흐름(Secondary flow)인 냉각 유량 등에 대해서는 고려하지 않았다.

          
            Table 1. 
				
            

            
              LM2500 engine performance data[12].
            
            

          

          
            
              
                	Parameter
                	Value
              

            
            
              	Output Power [MW]
              	25
            

            
              	Ambient Temperature [K]
              	288.15
            

            
              	Ambient Pressure [kPa]
              	101.325
            

            
              	Relative Humidity [%]
              	60
            

            
              	Air Mass Flow [kg/s]
              	69.1 
            

            
              	Compressor Pressure Ratio
              	18
            

            
              	Lower Heating Value [MJ/kg]
              	42.77 
            

            
              	SFC [kg/kW⋅hr]
              	0.2269
            

            
              	Heat Rate [kJ/kW⋅hr]
              	9705
            

            
              	Exhaust Gas Flow [kg/s]
              	70.5
            

            
              	Exhaust Gas Temperaure [K]
              	839.15
            

            
              	Gas Generator Speed [RPM]
              	9650
            

            
              	Power Turbine Speed [RPM]
              	3600
            

          

          

          
            Table 2. 
				
            

            
              Input variable of LM2500 design point.
            
            

          

          
            
              
                	Parameter
                	Value
              

            
            
              	Compressor Efficiency [%]
              	0.84
            

            
              	Turbine Efficiency [%]
              	0.86
            

            
              	Power Turbine efficiency [%]
              	0.897
            

          

          

          엔진 구성품 효율을 선정하여 엔진 제작사 성능과의 유사성을 검증하기 위해 GasTurb를 이용하여 설계점 성능 해석을 수행하고, 결과를 엔진 제작사 성능과 비교하여 Table 3에 나타내었다. 여기서, ‘Design Point’는 앞서 선정한 설계점의 주요 성능 변수인 출력, SFC(Specific Fuel Constant), 열량, 배기유량에 대한 성능 해석 결과를 의미하며, ‘Reference’는 엔진 제작사 정격 성능을 의미한다. 엔진 제작사 정격 성능과 비교한 결과 출력에 대하여 0.10%의 오차, SFC와 배기유량에 대하여 0.00%, 그리고 열량에 대하여 0.02%의 오차로 모델링되었음을 확인하였다.

          
            Table 3. 
				
            

            
              Performance analysis results for design point.
            
            

          

          
            
              
                	Parameter
                	Reference
                	Design Point
                	Error
              

            
            
              	Power [MW]
              	25.06
              	25.08
              	0.10%
            

            
              	SFC [kg/kW⋅hr]
              	0.2137
              	0.2269
              	0.00%
            

            
              	Heat Rate [kJ/kW⋅hr]
              	9705
              	9703
              	0.02%
            

            
              	Exhaust Flow [kg/s]
              	70.5
              	70.5
              	0.00%
            

          

          

        

        
          2.1.3 구성요소 성능 맵 생성
          설계점 외 작동점(탈설계점)에서의 해석을 위해서는 엔진 성능에 맞는 주요 구성요소의 성능 데이터가 필요하지만 일반적으로 성능 데이터를 획득하는 것은 어려움이 따른다. 따라서 본 연구에서는 성능 맵의 상사성을 이용하여 공개된 성능 맵을 스케일링하는 기법을 적용하였다[14]. 성능 맵 데이터는 유량함수(MFP), 압력비(PR), 효율(ETA)로 구성되며, 데이터는 무차원 값으로 정리 및 사용된다. Eq. 1은 MFP 계산 식이며, 여기서 m은 공기 유량, T1 및 P1은 입구 온도와 압력이다. 스케일링 식 Eqs. 2∼4는 스탠다드 맵과 설계점 성능의 비를 계산하여 성능 맵의 전체 데이터를 동일한 비율로 스케일링하는 것이다[15,16]. 식의 첨자 ‘design’은 설계점, 첨자 ‘map,design’은 스탠다드 맵의 설계점, 첨자 ‘map’은 스탠다드 맵 데이터를 의미한다. Fig. 3은 대상 엔진에 맞게 스케일링된 압축기 성능 맵이다. 압축기 회전수를 임의의 구간으로 나눈 점을 베타(beta)라 하며, 이를 잇는 선을 베타 선이라 한다. 베타 선에 해당하는 압력비 및 유량함수를 성능 맵에 나타내었으며, 효율은 붉은색 등고선으로 나타내었다. Fig. 4, Fig. 5는 터빈과 동력 터빈의 성능 맵이다. 압축기 성능 맵과 같이 유량 함수, 압력비, 효율 값을 나타내었다.
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            Fig. 3 
				
            

            
              Compressor map.
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 4 
				
            

            
              Turbine map.
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 5 
				
            

            
              Power turbine map.
            
            

            

          

        

      

      
        2.2 동적 모델링
        CODOG는 고속 운용 시 가스터빈 엔진 연결 축만이 구동한다. 따라서 상위 추진 제어기에서 가스터빈 엔진으로 동작 명령을 내리면 가스터빈 엔진에서 리덕션 기어로 축을 통해 토크를 전달하도록 가스터빈 엔진 모듈의 입출력을 구성하였다. 엔진 모델의 입력 변수는 5개로 구성하였으며, 동작 명령(Operating mode), TIC(Throttle Input Command), 동력 터빈 회전수, 대기 온도 및 압력이다. 여기서 TIC의 값이 증가하면 엔진 출력 값이 증가한다. 출력 변수는 3개로 구성하였으며, 가스발생기 축 회전수, 토크, 동작상태(Operating state)이다. 가스터빈 엔진 모듈은 시동/정지 구간과 정상상태 구간을 구분하였으므로 데이터인 동작 상태에 의해 현재 동작 상태를 확인 가능하도록 구성하였다.

        수학 모델은 열/유체역학적 방정식과 성능 맵에 의해 구성요소의 입출력 관계가 정의 및 계산되며 본 연구에서는 공기 흡입구 모듈부터 압축기, 연소기, 터빈을 지나 동력 터빈까지 순차적으로 계산되도록 구성하였다. 작동 유체는 건공기로 설정하고 건공기와 연소가스에 대해 계산하여 적용하였다. 압축기 성능은 흡입구 모델로부터 입력된 압축기 입구 온도 및 압력 데이터와 압축기 맵을 이용하여 계산하도록 구성되며, 가스발생기의 회전수는 압축기 입구 조건과 대기 조건에 대해 보정한 회전수로 적용한다. 연소기는 압축기 모델로부터 계산된 공기 유량, 압축기 출구 온도 및 압력 데이터를 이용하여 성능을 계산하며, 터빈은 연소기 출구 성능 변수와 터빈 성능 맵으로부터 유량함수, 압력비, 효율을 읽어 들여 계산한다. 마지막으로 동력 터빈은 가스발생기 터빈 출구 성능 변수와 동력 터빈 성능 맵 데이터로부터 엔진의 출력과 토크를 계산하도록 모델을 구성하였다. 모델링에 필요한 열/유체역학적 방정식과 특성식은 참고 문헌[15,16]를 참고하였다. Fig. 6은 MATLAB/Simulink를 이용하여 생성한 LM2500 가스터빈 엔진 모델이다. 가스터빈 엔진 모델에서 정상상태 해석 및 동적 해석 수행을 위해 압축기 성능 맵 상의 임의의 점 beta_c와 연소기 출구온도 T04, 터빈 성능 맵 상의 임의의 점 beta_t를 가정하여 반복 계산 절차를 통해 가스터빈 엔진의 성능 변수를 구한다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            LM2500 engine model.
          
          

          

        

        정상상태 해석을 수행할 때, 성능 변수(beta_c, T04, beta_t)를 계산하기 위해 다음과 같이 해석 조건을 정하였다.

        
          	(1) 터빈의 입구 유량과 출구 유량은 같다.


          	(2) 가스발생기의 압축기와 터빈 동력은 같다.


          	(3) 동력 터빈의 출구 압력은 대기압과 같다.


        

        이러한 조건을 토대로 정상상태 해석은 Fig. 7과 같은 순서로 수행한다. 먼저 구성요소의 파라미터(beta_c, beta_t)를 가정한다. 가정한 값과 입력 조건(대기 온도, 대기 압력, TIC, 동력 터빈 회전수)을 토대로 구성요소의 특성을 수학식으로 표현한 열/유체역학적 방정식을 계산한다. 계산 결과가 총 3개의 해석 조건을 모두 만족할 때까지 가정한 파라미터에 대해 재가정하며 반복계산(iteration)을 수행하며, 해석 조건이 모두 만족되면 위의 절차를 마친다. 동적 해석 시의 해석 조건은 압축기와 터빈의 동력이 같지 않다는 것을 고려하여 다음과 같이 해석 조건을 정하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Flowchart of steady-state analysis.
          
          

          

        

        
          	(1) 터빈의 입구 유량과 출구 유량은 같다.


          	(2) 가스발생기의 압축기와 터빈 사이에 동력 불균형(ΔPower)이 발생한다.


          	(3) 동력 터빈의 출구 압력은 대기압과 같다.


        

      

      
        2.3 해석 결과
        
          2.3.1 정상상태 해석 결과
          개발된 가스터빈 모델을 이용하여 성능해석을 수행하고, GasTurb와 비교하여 신뢰성을 검증하였다. 먼저, 대기조건에 따른 해석을 수행하였으며 대기 온도와 압력에 대하여 각각 5개로 구간을 나누어 출력을 확인하였다.

          온도에 따른 출력 해석은 압력은 표준 대기 상태인 101.325 kPa로 설정하고, TIC의 범위인 0%부터 91.92%에서 최댓값인 91.92%로 설정하여 수행하였다. 온도 범위는 표준 대기 온도인 288.15 K를 비롯하여, 268.15 K, 278.15 K, 298.15 K, 308.15 K로 10 K씩 구간을 나누어 해석하였다. GasTurb와의 비교 결과, 표준 대기 온도인 288.15 K 구간에서는 1.04%의 오차를 보였으며, 전 온도 구간에 대하여 최대 오차는 268.15 K구간에서 4.10%이다. 결과는 Fig. 8에 나타내었다.

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              Variation of power with temperature.
            
            

            

          

          압력에 따른 출력 해석은 온도를 표준 대기 상태인 288.15 K으로 설정하고, TIC를 최댓값인 91.92%로 설정하여 수행하였다. 압력 범위는 표준 대기 압력인 101.325 kPa을 비롯하여, 81.325 kPa, 91.325 kPa, 111.325 kPa, 121.325 kPa로 10 kPa씩 구간을 나누어 해석하였다. Fig. 9는 해석 결과이며, 최대 오차는 121.325 kPa일 때 4.80%이다. 이를 통해 표준 대기조건과 차이가 클 때 더 큰 오차를 보임을 확인하였다. TIC 및 가스발생기 축 회전수 변화에 따라 개발된 엔진 모델의 출력 변화를 확인하였다. 동작 상태를 정상 운용 상태인 Running으로 설정하고, TIC를 Idle부터 Max.까지 순차적으로 상승하도록 설정하여 해석을 수행하였다. 이 때, 최종 출력에 대하여 SAE에서 발표한 문헌[17]에서 가스터빈 엔진 모델에 대한 기준 오차율을 5.0%로 제시한 내용을 참조하여 판정 기준 오차를 최대 5.0% 이내로 하여 신뢰성을 검토하였다. 해석 결과에 따르면 Fig. 10과 같이 TIC 80% 구간에서는 GasTurb에서 0.526 MW, 개발 프로그램에서 0.509 MW로 3.31%의 최대 오차를 보였다. 최대 오차를 보인 TIC 80% 구간은 정상상태 돌입 전 구간이며, GasTurb에서의 해석 시 불안정 구간에서는 출력 값이 조금씩 다르게 출력되는 이유로 이와 같은 결과가 발생했다고 판단된다. 이 결과를 통하여 연구 목표 및 판정 기준 오차인 최종 출력 오차 5.0% 이내를 만족하여 본 연구를 통해 생성한 시뮬레이션 모델에 대한 신뢰성을 확보하였다.

          
            
            

            Fig. 9 
				
            

            
              Variation of power with pressure.
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 10 
				
            

            
              Variation of power with gas generator speed.
            
            

            

          

        

        
          2.3.2 동적 해석 결과
          엔진 모델의 동적 성능 해석을 위해 가스발생기 축 회전수를 Idle부터 최대치(100%)까지 세 구간(Idle∼80%, 80∼90%, 90∼100%)으로 구분하여 연료 스케쥴에 따른 출력 변화를 확인하였다. 세 rpm 구간에 따라 연소기 출구 압력의 초기 가정값을 다르게 설정하여 동적 성능 해석 시의 반복 계산 시간을 줄이고자 하였다. 여기서 대기 온도와 압력은 표준 상태로 설정하고, 동력 터빈 축 회전수는 최댓값인 3600 rpm을 100%로 하였을 때, 75%의 rpm에서 해석을 수행하였다.

          Idle∼80%까지의 연료 스케쥴은 0초부터 4초까지 연료량이 증가하여 4초 이후부터는 0.39 kg/s로 유지되도록 설정하였다. 해석 결과는 Fig. 11과 같으며 최대 오차는 3.10%이다. 가스발생기 축 회전수 80∼90% 구간에서의 연료 스케쥴은 0초에서 9초까지 연료량이 증가하고 9초 이후부터 31초까지 0.97 kg/s로 일정하게 유지되도록 설정하였다. 해석 결과는 Fig. 12와 같으며 최대 오차는 0.61%이다. 마지막으로 가스발생기 축 회전수 90∼100% 구간에서의 연료 스케쥴은 0초에서 9초까지 연료량이 증가하고 9초 이후부터 35초까지 1.56 kg/s로 일정하게 유지되도록 설정하였다. 해석 결과는 Fig. 13과 같으며 최대 오차는 0.35%이다. 이처럼 전 구간에서 출력 최대 오차 범위 5.0%를 만족함을 확인하였다. 초기 연료량 증가 및 정상상태 돌입 구간에서 최대 오차를 보인 80∼90%rpm 및 90∼100%rpm 구간과 달리 Idle∼80%rpm 구간에서는 초반이 아닌 약 29초에서 최대 오차가 발생하였다. 이는 Idle∼80% 구간에서의 안정화 구간이 다른 두 구간보다 늦기 때문이라고 예상되며, 정확한 오차 발생 원인의 파악을 위해 추후 연구에서 고찰 및 보완 작업이 필요하다고 판단된다.

          
            
            

            Fig. 11 
				
            

            
              Variation of power with fuel rate of Idle∼80% gas generator speed.
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 12 
				
            

            
              Variation of power with fuel rate of 80∼90% gas generator speed.
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 13 
				
            

            
              Variation of power with fuel rate of 90∼100% gas generator speed.
            
            

            

          

        

        
          2.3.3 동작 상태 모사
          동작 상태 출력 확인은 비교 없이 현재 작동 상태를 적절한 State로 출력하는지를 확인하였으며, Table 5에 동작 상태 확인을 위한 입/출력 상태를 나타내었다. 먼저, Operating mode에서 ‘Start’ commend를 입력하면 Idle로 상태가 변경되는지 확인한다. 그 후 Idle에서 TIC 최댓값인 91.92%로 변경하면 정상 운용(Running)으로 변경되는지 확인한다. 마지막으로 TIC를 0%로 변경하고 Operating mode에서 ‘Stop’ commend를 입력하면 정지 상태로 변경되는지 확인한다. Fig. 14는 동작 상태가 절차대로 출력된 결과이다. 이를 통하여 현재 상태를 알려주는 운용 상태 코드가 잘 반영되었음을 확인하였다.

          
            Table 4. 
				
            

            
              Input/output parameter.
            
            

          

          
            
              
                	Input
                	Output
              

            
            
              	Operating mode
              	TIC [%]
              	Previous state
              	Present state
            

            
              	Start
              	-
              	Stop
              	Starting
            

            
              	-
              	-
              	Starting
              	Idle
            

            
              	-
              	91.92
              	Idle
              	Running
            

            
              	-
              	0
              	Running
              	Idle
            

            
              	Stop
              	-
              	Idle
              	Stopping
            

            
              	-
              	-
              	Stopping
              	Stop
            

          

          

          
            
            

            Fig. 14 
				
            

            
              Result of operating state check test.
            
            

            

          

        

      

    

    

  
    
      3. 결 론
      본 연구에서는 기계식 추진 시스템의 통합 운용 및 통합 제어 시뮬레이션 개발을 위한 단계적 연구로써 한국 호위함 FFX Batch-1의 시스템 구성 모듈 중 하나인 LM2500 가스터빈 엔진 모듈에 대한 모델링 및 시뮬레이션 연구를 수행하였다. 상위 제어기 및 타 구성 모듈과의 통합이 용이하도록 MATLAB/Simulink를 이용하여 시스템의 구성 및 목적에 맞는 입/출력 설정이 가능한 모델을 생성하였다. 본 연구 범위에서 다음과 같은 결론을 도출하였다.

      (1) 엔진 특성 데이터 확보를 위해 엔진 구성요소인 압축기, 터빈, 동력 터빈에 대한 성능 맵을 스케일링하고 이 성능 맵을 이용하여 가스터빈 엔진 모델링 기법 중 하나인 CMF 기법으로 가스터빈 엔진 모듈을 모델링하였다.

      (2) 개발한 엔진 모델을 이용하여 정상상태 해석을 수행하고, GasTurb의 해석 결과를 기준으로 비교하여 신뢰성을 검증하였다. 엔진 운용 범위를 기준으로 몇 구간으로 나누어 비교한 결과, 온도에서는 최대 오차 4.10%, 압력에서는 최대 오차 4.80%이다. 부분부하 해석 및 비교 결과는 최종 출력에 대하여 최대 오차 3.31%로 목표인 5.0% 이내를 만족하였다.

      (3) 연료 스케쥴에 따른 동적 성능 해석을 수행한 결과, 가스발생기 축 회전수 Idle∼80%, 80∼90%, 90∼100% 구간에서 최대 오차 3.10%로 최종 출력에 대한 최대 오차 5.0% 이내를 만족하여 모델 및 프로그램의 신뢰성을 확보하였다.

      (4) 추가적으로 수행한 엔진 동작 상태 확인 시험에서는 정지에서 정상상태를 거쳐 다시 정지하는 절차대로 출력되었음을 확인하였으며, 이를 통하여 현 상태를 알려주는 운용 상태 코드가 잘 반영되어 있음을 알 수 있다.

      본 연구에서 주로 항공용 가스터빈 엔진을 대상으로 수행되었던 모델링 및 시뮬레이션 연구를 한국 호위함 FFX Batch-1의 시스템 구성 모듈 중 하나인 LM2500 가스터빈 엔진에 대해 수행함으로써 다른 출력 범위의 가스터빈 엔진에 대하여 모델링 가능성을 확인하였으며, 향후 선박에 적용하기 위한 통합 운용 및 제어 시뮬레이션 개발에 앞서 통합이 용이한 가스터빈 엔진 모듈의 유사 성능 데이터 및 모델을 확보하였다.
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